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alternative  approach  to  traditional  safety  factors.  Structures  are  interpreted  as  systems whose 
reliability  level  should be assessed. The  range of application of  these  theories  is  large, and  two 
examples related to aircraft structures are discussed  in this work.  In  first example, the reliability 
analysis is applied to estimate the inspection interval for a typical structural aluminum joint, and in 














others.  Every  material,  manufacturing  process  and  structural  design  that  is  proposed  by  the 
aircraft manufacturer  (OEM)  requires  background  information  (for  example, material  allowable 
and geometric tolerances).  
Some  aerospace  materials  such  as  2000  and  7000  aluminum  alloys  have  been  used  during 
decades,  so  that  their  specifications have been defined by MMPDS  [1] and other organizations, 
while  the OEM main  tasks  has  been  (i)  to  assure  that  the material  supplier  is  following  these 
specifications and (ii) to dimension the aircraft structure according to the same specified values. It 
should be noted  that many aluminum alloy  specifications are actually established by  the OEMs, 
and these values are usually tighter than the allowable ones from MMPDS. 
Taking e.g. MMPDS properties, they result from test samples and are often available in A‐, B‐ and 
S‐  basis  for  each  alloy.  While  the  S‐basis  reflects  the  minimum  values  specified  by  governing 
industry specifications, the A‐basis usually comes from a large amount of tests performed, where 
99%  of  the  population  exceeded  the  property  value  with  95%  of  confidence,  and  the  B‐basis 
follows a similar approach, where 90% of the population exceeded the property value with 95% of 
confidence. Hence,  these  properties may  be  interpreted  as  deterministic  values,  although  they 
result from statistical treatments. The fatigue (S‐N) curves presented in MMPDS are also obtained 
from  statistical  treatments  and  reflect  a  least  square  fitting.  Many  companies  apply  a  scatter 
factor ([2] and [3]) in order to assure that at least 90% of the population exceeds the property with 
95% of confidence. 
Regarding  crack propagation  in metallic materials, most of  the da/dN  vs. K  curves  represents 
average  trends  obtained  from  tests  with  standard  specimens.  Usually,  from  these  curves,  the 
analyst  obtains  an  average  crack  propagation  behavior.  Uncertainties  in  this  process  are  also 
accounted for when the  inspections  intervals are defined by applying a safety factor, which may 
vary depending on the loading conditions and structural categories. 
Composite  materials  are  also  subjected  to  large  scatter  of  their  properties.  A  good  basis  for 
statistical analysis and recommendations for testing samples and statistical treatment of data can 
e.g.  be  taken  from  MIL‐HDBK‐17  [4].  Further,  due  to  the  nature  of  composite  material 
manufacturing  process,  there  is  generally  a  larger  scatter  compared  to metallic materials  that 
must  be  accounted  for  in  order  to  assure  appropriate  assembly.  The  scatter  of  composite 





properties, dimensions,  loading, environment etc. Many approaches  (and  the concept of A‐basis 
and B‐basis may be  included)  substitute  statistical variations by critical values and may become 
apparently deterministic approaches. However,  from  the point of view of damage  tolerance, as 
discussed  in  [13],  statistically  accounting  for  these  uncertainties  may  contribute  to  a  more 
consistent maintenance plan that may significantly reduce the costs of aircraft operation. 
This  paper  addresses  the  application  of  the  risk  analysis  to  the  design  of  aircraft metallic  and 
composite  structural  systems.  It  deals with  a  probabilistic  approach  for  the  damage  tolerance 
analysis, which herein eventually aims at  improving the parameters for establishing maintenance 
plans  and  at  bringing  advances  concerning  aircraft  structural  integrity.  In  the  applications, 











Besides  the deterministic approach based on  safety  factors,  there are  several non‐deterministic 
methods to consider uncertainty in engineering, such as: probabilistic, fuzzy‐sets, and convex‐sets 
/ interval arithmetic’s [6]. 
















system  will  satisfactorily  perform  its  intended  functions  under  given  circumstances,  such  as 
environmental  conditions,  limitations  as  operational  time,  and  frequency  and  thoroughness  of 
maintenance,  for a  specified period of  time”  [10]. But  this definition of  reliability based on  the 
frequency of occurrence of  (failure) events  is not unique. One may  find also a non‐probabilistic 
definition of reliability: “In the non probabilistic formulation of reliability, a system is reliable if the 
range of performance fluctuations is acceptably small” [11]. 
Main difficulties,  arising  from probabilistic  structural  analysis  is  the number of design  variables 
that  should  be  taken  into  account,  as  well  as  the  limited  knowledge  of  the  variation  of  such 
variables  is  also  currently  limited.  In  terms  of  engineering,  the  number  of  variables  should  be 
reduced  so  that  the  problem  can  be  solved within  reasonable  time,  and  some  distributions  of 
design  variables  should  be  assumed,  due  to  the  lack  of  data.  But  such  assumptions  have  also 
consequences, as described by Thoft‐Christensen [12]: "A real structural system is so complex that 







This  topic  is of  interest  for both metallic and  composite materials, but herein an example  from 



















all elements that share the same ply. Figure 2  illustrates a  laminate system of three plies and  its 







Load step 0.25 0.35 0.65
Failed plies 1001 1001, 1003 1001, 1002, 1003
Figure 2 – System of three plies and corresponding failure path. 





a  sample of one hundred 7050‐T7451  aluminum  test  specimens  in order  to  verify  the ultimate 


























This  investigation aims at an estimation of  inspection  interval  for a  typical  structural aluminum 
joint. A fastened butt  joint configuration was taken as example of application of uncertainties  in 
damage  tolerant analysis, as outlined  in Figure 4(a). This  joint was  tested  in order  to verify  the 
fatigue  life of  fuselage  circumferential  joints  subjected  to different  fastener  interference  levels. 
The material is Al 7475 plate alloy. The S‐N curve was obtained for certain load levels, from which 
one level was selected for this analysis. By taking the fastener row with the highest load transfer, a 









Geometric  Variables:  for  the  configuration  shown  in  Figure  4(b),  some  level  of  variability was 
assumed for the main geometry dimensions, as follows: (a) the plate thickness is equal to 2.0 +/‐
0.1mm, the hole diameter (D)  is equal to 10.0 +/‐ 0.05mm, the plate width (W)  is equal to 100.0 
+/‐1.0mm and the offset  (B)  is equal  to 40.0 +/‐ 1.0mm. These are theoretical values, where  for 
example  the  changes  in  interference  levels  due  to  variations  in  the  hole  diameter  are  not 




example,  if circumferential  joints  in  fuselages are being evaluated,  the  spectrum  loading due  to 
gusts and maneuvers  (symmetric and non‐symmetric) should be compared  to  the pressurization 
load at each section where circumferential joints are present along the fuselage. Here, for the sake 




a  Monte  Carlo  simulation  was  performed  from  this  data,  and  the  resulting  initial  flaw  (A0) 
lognormal distribution was used.  
The crack propagation (da/dN x k) behavior was defined by the Modified Forman Equation and 





Where  K  is  the  stress  intensity  factor  variation, C  and  n  are  fitting  parameters.  In  order  to 
represent usual variability in crack growth behavior, the C coefficient was also defined through a 
lognormal distribution. 
Risk  Analysis:  the  results  from  the  risk  analysis  by  many  runs  of  NASGRO  and  subsequent 
statistical analysis  in  terms of  flight hours  (where one hour corresponds  to one  flight cycle) are 




is 101,849, and assuming a  safety  factor of  three,  the  corresponding  inspection  Interval will be 
33,950 flight hours. 
From  the  statistical  analysis  performed,  it  is  now  possible  to  determine  the  reliability  for  this 














Total Flight Hours Log10 Quantile Reliability
39,811                     4.60 -2.6 99.1%
46,774                     4.67 -2.0 95.5%
101,849                   5.01 0.0 50.0%




A  composite  structure has  several  sources of uncertainty.  These  sources  are due  to  composite 
material  properties  inherent  variations,  and manufacturing  process  inherent  variations  such  as 
geometric, angle, thickness, and pre‐stress variations. Loading and constraint boundary conditions 
also may  have  large  variation,  and  usually  play  an  important  role within  uncertainty  analyses.  
Some of these variations might be reduced in some extent by improvements of manufacturing and 
engineering  processes,  but  they  could  never  be  completely  eliminated.  Therefore,  a  trade‐off 
between  the degree of  tolerated uncertainties  and  economic  constraints  is part of  engineering 
concerns. 
In  this  section,  a  composite  plate  submitted  to  tensile  load  is  analyzed  until  collapse  under 
material  progressive  failure.  The  composite  plate  is  defined  herein  as  a  structural  system  of 




system  is defined as “Damaged”. When all plies of  the system are  failed,  the system assumes a 
“Failed” status. The sequence of ply failure is defined as failure path of this system.  
Firstly,  the  structure  is  analyzed with  the  nominal  values  of  the  variables,  i.e.,  the  values  that 
should be used  in case of deterministic design. The  result of  this simulation  is used  to compare 
with  a  non‐deterministic  analysis.  Nevertheless  it  is  always  recommended  to  perform  a 
preliminary deterministic analysis, because one may be able to check the problem set up and get a 
better feeling of the model, before a possible time consuming non‐deterministic analysis. 























This modeling  technique  is  convenient,  because  the  solver  gives  as  standard  answer  the  failed 
(global in this case) ply for each finite element at each load step of the progressive failure analysis. 
The  failure  of  an  individual  finite  element,  as  well  as  the  failure  of  each  ply  across  all  finite 








Random Uncertainties  Mean  Max  Min  Unit 
Load  5  6  4  mm 
Layer angle  0  2.5  ‐2.5  Degree 
Layer thickness  0.25  0.263  0.238  mm 
E1  142000  149100  134900  MPa 
E2  10300  10815  9785  MPa 
G12  7200  7560  6840  MPa 
n12  0.27  0.284  0.257    
F1t  2280  2394  2166  MPa 
F1c  1140  1197  1083  MPa 
F2t  57  59.9  54.2  MPa 
F2c  228  239.4  216.6  MPa 
F3t  57  59.9  54.2  MPa 
F3c  228  239.4  216.6  MPa 
F12  71  74.6  67.5  MPa 
F23  71  74.6  67.5  MPa 
F31  71  74.6  67.5  MPa 
FB  7.1  7.46  6.75  MPa 
Table 2 – Input variables with a uniform distribution. 
Table  3  lists  the  failure  sequence  according  to  the  load  step,  where  “PID”  is  the  global  ply 
identification number (PCOMPG), and step is the load step. Notice that this table summarizes the 
“Failed”  status of each global ply at a given  load  step, and not a damaged  intermediate  status, 
although this status was also mapped. 
PID step (%) mm 
1001 0.25 1.25 
1002 0.65 3.25 
1003 0.35 1.75 
1004 0.35 1.75 
1005 0.35 1.75 
1006 0.35 1.75 
1007 0.65 3.25 

























others,  conditional  probabilities  must  be  considered.  This  is  the  case  for  structural  composite 
systems.  The  unreliability  of  the  parallel  system  represented  at  the  RBD  of  Figure  7  can  be 
calculated as [14]: 






ss QR 1  
This  non‐deterministic  analysis  was  run  for  996  experiments,  created  by  Sobol  technique 
implemented  in modeFRONTIER  [15].  As  observed  in  the  deterministic  case,  due  to  layup  and 

























It  is also given  in Table 4  the  reliability  level of  the deterministic analysis. A  load  step equal  to 
1.25mm  corresponds  to  a  reliability of  45.38%,  a  load  step  equal  to  1.75mm  corresponds  to  a 
reliability of 12.25%, and a load step equal to 3.25mm corresponds to a reliability of 82.83%. The 

















































































































This  work  explored  two  applications  based  on  the  probabilistic  approach.  In  the  first  one,  a 
metallic  structure  is  considered,  its  reliability  based  on  a  probabilistic  approach  assessed,  and 
compared to the deterministic solution obtained through the safety factor design process. In the 
second  application,  a  composite  structure  is  submitted  to  a  progressive  failure,  and  again,  its 
reliability  based  on  a  probabilistic  approach  is  assessed  and  compared  to  its  counterpart 
deterministic solution.  
In  both  cases,  the  additional  information  provided  by  the  non‐deterministic  case  could  be 
demonstrated,  so  that  the  reliability  level  against  a  specified  (or  required)  failure  level  can  be 
stated. In terms of a damage‐tolerant design, this result can be integrated in an optimization loop 
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